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近年、有人航空機では垂直離着陸(VTOL; Vertical Take-Off and Landing)型
の実用化が話題になっている。また従来は軍事やホビーで利用されていた無人













Figure 1.1 UAV for Spraying Agricultural Chemicals 
(RMAX from Yamaha Motor [1]) 





Figure 1.2 Quad Rotor Helicopter 





























Figure 1.3 Gimbals 
 
Figure 1.4 Camera Installed with Gimbals 
(Camera maintained to the horizontal.) 
 
Figure 1.4 は 2軸を DC ブラシレスモータでダイレクトドライブするものでブ
ラシレス・ジンバルと呼ばれ、従来品に較べ追従性が飛躍的に向上している。指
定のカメラに対して重量バランスを合わせて設計された製品が市販されている。
Figure 1.4 は小型カメラで代表的な GoPro HERO 3 に専用設計されたものであ
る。RC 用の PWM 信号を入力することで、任意の方向へ向けることができ、その
方向を精度良く維持することができる。 








Table 1.1 Attitude of Airframe 
 Forward Turn 
Plane 
(Fixed Wing)  
 
Helicopter 

















































































の姿勢はピッチ軸の迎え角が前屈であり、ロール軸のバンク角が Figure 2.1 で
示すように固定翼機と同じ動きになる。このような円運動では遠心力 F と向心
力 Fo が等しくなるよう機体をバンク角φに傾けて旋回する。φは式(2.1)および
式(2.2)のように F との関係から求まる。旋回時に高度を維持するには TR を
倍とする。 は荷重倍数と呼ばれ、余分に必要となる推力は迎え角を上昇側に
操舵することで補う。 = = sin =        (2.1) 
 = = cos       (2.2) = =       (2.3) = =        (2.4) 
直線移動時は遠心力が無いため、式(2.1)は水平方向の力を示し 




= sin        (2.5) 






る (Figure 2.1)。屋外で無風状態は殆ど無いため、QRH は常時機体を傾けて飛
行する。 
 
Figure 2.1 Thrust elements of turn flying 
 

















最初に実用化された VTOL 機は、英国ホーカー・シドレー社の Harrier 戦闘機
(Figure 2.3, Figure 2.4, [1])である。 
 
 
Figure 2.3 Hawker Siddeley Harrier 
(From the Wikipedia [1]) 
 
 
Figure 2.4 Thrust Vectoring Nozzle 
(From the Wikipedia [1]) 
 
また本研究で採用しているティルトロータ機構を備え、固定翼機と回転翼機の機能
を併せ持つ V-22 Osprey(米国 Bell Boeing 社、Figure 2.5, [2]) が昨今注目を集
めており、実用性が高いため我国の自衛隊でも導入を予定している。 
 





Figure 2.5 Bell Boeing V-22 Osprey 
(From the Wikipedia [2]) 
 




Figure 2.6 Bell Boeing V-44 
(From the Wikipedia [3]) 
 
本研究ではクアッドロータヘリコプタに次の 3 方式の推力偏向機構を提案する。こ





偏向ができるように 2 軸のジンバル機構を設け、左右に各 1 個を配置する(Figure 










Ducted fan Helicopter; QDH) に 対 し 、 各 噴 出 口 に 推 力 偏 向 ノズ ル (Thrust 
Vectoring Nozzle; VTN)を付加する機体を提案する。ノズルの偏向は 2 個のサーボ
モータを直交に配置して駆動する(Figure 2.8)。推力偏向ノズル型の詳細は第 5 章で
述べる。 
 




する。本研究で提案するティルトロータ機構(Tilting Mechanism for Rotor; 
TMR)は、90°毎に配置されるブーム上の各ロータを異なる向きに傾斜させて、
所望の推進ベクトルを得る(Figure 2.9)。ティルトロータ型の詳細は第 6 章で述
べる。 













































提案する（Figure 3.1）。本章では ET として QRH にジンバル構造で支持され
たダクテッドファン(Ducted Fan; DF)を 2 組追加する(Figure 3.1)。ET が横風に対
抗する様子を Figure 3.2 に示す。 





Figure 3.1 Layout of Extra Thruster 
 








に水平に維持しつつ移動するためφ = 0とし、ETの偏向角 によって旋回時の力
は式(2.1)と同様に 
 = = sin =        (3.1) 
となる。直線移動時および横風時（Figure 3.2）では水平方向の力となり式
(2.5)と同様に 
 = sin       (3.2) 
となる。揚力はロータとDFの合力となるため 









































Figure 3.4 Control Method 
 
本論文ではスキッドモードについて検討するために ET を 2 組の構成で試作
実験を行い、同相偏向のみ使用する。 




ET の偏向角で機体を水平に維持したまま移動を行う場合、基本的に DF の推
力は一定とし、水平方向の力は ET の偏向角で調整する。一方、揚力は ET の偏
向角の影響を受けるため、式(2.4)と同様に偏向角による係数 
 =        (3.4) 
で を補正すれば、フライトコントローラの高度制御が安定する。ただし水平方
向の力は式(3.2)に対して = sin = tan      (3.5) 
へ変化するため、操縦感覚が通常の QRH とは異なるものになる。 
 
3.4 制御フロー 















ッドモードの制御フローを Figure 3.5 および Figure 3.6 に示す。また両モード
で用いる高度維持機能のブロック線図を Figure 3.7 に示す。 
 
Table 3.1 Flight Mode 
 Normal Mode Thruster Mode 
QRH 
Aileron Manual Control Fixation 
Elevator Manual Control Fixation 
ET 
Roll Automatic Control Manual Control 
Pitch Automatic Control Manual Control 
 
 
Figure 3.5 Control Flow of Normal Mode 
 
 



































ESC     Motor 
Attitude stabilizing 









本章で用いる ET は、DF をジンバル機構によって支持することで偏向可能な
構造とし、機体の左右に各 1 組を配置する (Figure 3.8, Figure 3.9)。ジンバル
機構は偏向角が大きく、θは±45°で利用できる。ロータと同様に DF の Impeller
も Clock Wise (CW)と Counter Clock Wise (CCW)が必要であるが、逆回転用は
需要が少ないため選択範囲が狭く、実験機には直径 70mm の DF を採用してい
る。実験機の仕様を Table 3.2 に示し、DF の仕様を Table 3.3 に示す。 
 
Figure 3.8 Experimental Set of QRH 
 
  

































Figure 3.9 Extra Thruster 
 
Table 3.2 Specification of Test Helicopter 
Rotor axis distance 650 [mm] 
Rotor diameter 12x3.7 [inch] 
Motors 
DC Brushless 
kV:850 [rpm/V], 656[W] 
ESCs 40[A] 
Height 250[mm] 
Width 500 [mm] 
Net weight 2.59 [kg] 
LiPo Battery 
(Weight) 
5000mAH-4S-25C x 2 
(0.92[kg]) 
 
Table 3.3 Specifications of DF 
Outer diameter (Max.) 83 [mm] 
Inside diameter 70 [mm] 
Length 58 [mm] 
Diameter of impeller 68 [mm] 
Number of blades 6 




ESCs 45 [A] 
 
ET の各 DF はジンバル構造であり 2 個のサーボモータで駆動され、その ET
の構成を Figure 3.10 に示す。サーボモータ 4 個の制御信号および動力モータ 2
個の Electric Speed Controller (ESC)制御信号は RC 送受信機で制御される。その
接続を Table 3.4 に示し、プログラムミキシングを Table 3.5 に示す。 
 




Figure 3.10 Layout of servomotor for ET 
 
Table 3.4 Name of servomotor and ESC for ET 
ET No. 





























Upper Position (%) 




High  +100 




High  +100 





















































機体の制御系構成を Figure 3.11 に示す。動力用のモータは DC ブラシレスモ
ータであり、ESC は RC 制御信号にしたがって擬似三相交流を生成する。した
がって ESC はインバータ方式によりモータの回転速度を制御する。 
 
 






































Figure 3.12 Flight pattern of Ex.1 
 
Figure 3.13 Scene of Ex.1 
 
飛行試験 2 (Ex.2)：円運動による飛行実験（Figure 3.14） 
 
Figure 3.14 Flight pattern of Ex.2 
 










       
Figure 3.15 Scene of Ex.3 
 
Figure 3.16 Flight pattern of Ex.3 
 
3.6 実験結果 
3.6.1 飛行試験 1 (Ex.1) 
この飛行実験では屋内の 2 点間を等速で往復飛行し、2 種類のフライトモード
による機体の姿勢角および角速度の変化を計測した。姿勢角を Figure 3.17、角速
度を Figure 3.18 に示し、その統計的評価を Table 3.6 および Table 3.7 に示す。な
お計測データのサンプリングは 10Hz である。 
 飛行は t=60sec にマニュアルモードで離陸、t=112sec にノーマルモードへ移行









Cross wind : 4 m/s Fan 






Figure 3.17 Attitude angle of airframe in Ex. 1 
 
Figure 3.18 Angular velocity of airframe in Ex. 1 
 
  





































Flight mode (PWM value)












































Table 3.6 Statistical comparison of angle in Ex. 1 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal 0.52 2.09 7.64 -7.92 15.56 
Skid 0.83 1.46 6.12 -5.11 11.22 
Ratio  0.679   0.721 
Pi
tc
h Normal 0.08 4.70 16.80 -16.37 33.17 
Skid -0.03 3.66 7.48 -7.13 14.61 
Ratio  0.779   0.441 
Ratio = Skid / Normal   Range = Max. – Min.   [Unit: ]  
 
Table 3.7 Statistical comparison of angular velocity in Ex. 1 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal -0.24 6.41 21.92 -22.00 43.93 
Skid 0.16 4.82 14.06 -22.74 36.80 
Ratio  0.752   0.838 
Pi
tc
h Normal -0.11 9.89 45.10 -34.87 79.97 
Skid -0.08 4.84 19.89 -32.18 52.07 
Ratio  0.489   0.651 
Ratio = Skid / Normal   Range = Max. – Min.  [Unit: /s] 
 
3.6.2 飛行試験 2 (Ex.2) 
この飛行実験では屋内で円運動を行い、旋回ではなく機首を操縦者に対して
常に前方に向け一定の操舵量を常時生じさせることで、安定性を評価した。計測
項目は Ex.1 と同様で、姿勢角を Figure 3.19、角速度を Figure 3.20 に示し、その
統計的評価を Table 3.8 および Table 3.9 に示す。 




ドにあった。実際の飛行で Figure 3.13 のような円運動を保つことは難しく、実
験場の横幅（4.2m）との関係も有り、左右方向の移動量は小さくなる傾向とな
った。 





Figure 3.19 Attitude angle of airframe in Ex. 2 
Figure 3.20 Angular velocity of Airframe in Ex. 2 
 
  


































Flight mode (PWM value)





















































Table 3.8 Statistical comparison of angle in Ex. 2 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal 0.71 4.67 13.34 -17.87 31.21 
Skid 0.63 1.83 4.98 -4.56 9.54 
Ratio  0.391   0.306 
Pi
tc
h Normal -0.24 4.46 15.71 -13.77 29.48 
Skid -0.15 2.75 6.54 -6.16 12.70 
Ratio  0.617   0.431 
Ratio = Skid / Normal   Range = Max. – Min.   [Unit: ]  
 
Table 3.9 Statistical comparison of angular velocity in Ex. 2 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal 0.04 12.21 50.39 -35.16 85.55 
Skid -0.14 6.10 20.33 -20.28 40.61 
Ratio  0.499   0.475 
Pi
tc
h Normal 0.20 11.66 56.19 -39.54 95.73 
Skid 0.16 6.40 19.60 -21.80 41.40 
Ratio  0.549   0.432 
Ratio = Skid / Normal   Range = Max. – Min.  [Unit: /s] 
 
3.6.3 飛行試験 3 (Ex.3) 
この飛行実験では屋内に工業用扇風機を設置し、2.5m 離れた位置でホバリン
グ飛行した時の安定性を評価した。計測項目は Ex.1 と同様で、姿勢角を Figure 
3.21、角速度を Figure 3.22 に示し、その統計的評価を Table 3.10 および Table 3.11
に示す。 













Figure 3.21 Attitude angle of airframe in Ex. 3 
 
Figure 3.22 Angular velocity of Airframe in Ex. 3 
 
  




































Flight mode (PWM value)

















































Table 3.10 Statistical comparison of angle in Ex. 3 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal 1.04 2.75 10.07 -10.98 21.04 
Skid 0.69 1.41 5.78 -2.44 8.22 
Ratio  0.514   0.391 
Pi
tc
h Normal -0.63 3.15 11.32 -14.09 25.40 
Skid -0.01 1.99 6.39 -4.28 10.66 
Ratio  0.633   0.420 
Ratio = Skid / Normal   Range = Max. – Min.   [Unit: ]  
 
Table 3.11 Statistical comparison of angular velocity in Ex. 3 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal 0.14 11.06 44.12 -32.38 76.49 
Skid -0.36 5.31 18.42 -14.57 32.99 
Ratio  0.480   0.431 
Pi
tc
h Normal -0.35 12.00 42.96 -44.84 87.80 
Skid -0.41 6.74 25.68 -22.22 47.90 
Ratio  0.562   0.545 
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制御システム(Thrust Vector Control System; TVCS)を同じ目的で用い、機体自
体を水平に保つよう制御する(Figure 4.2)。TVCS は DF の噴出口に推力偏向ノ












Figure 4.2 TVCS 
 
 



























Figure 4.5 Impeller and straightening vane of DF 
 
4.2.2 滑走飛行 
DF の推力を 360°方向へ偏向するために、DF の出口に TVN を装備する。各
TVN は直交に配置した 2 個のサーボモータで駆動され(Figure 4.6) 、合計 8 個
のサーボモータはラジコンの2つのチャンネルで制御する。またDFおよびTVN
は正確な取付けが必要であり、4 つの TVN は同期および位相も正確に調整する
ことが必要である。 
 
Figure 4.6 TVN 
 
DF で発生した推力(T)は TVN によって水平方向(TH)と垂直方向(L)に分力される
(Figure 4.7)。その効果には、3 章の ET と同様に次の 2 つがある。 
・滑走（スキッド）効果 
・安定（スタビライズ）効果 





Figure 4.7 Orthogonal components of total thrust 
 
















すようにフライトコントローラは高度を維持するため目標高度に P 制御、Z 軸方
向の速度および加速度のそれぞれに対し PID 制御を行い、三重のフィードバッ
クで構成している。 
In-Phase Anti-Phase Ring-Phase 
Thrust : T 
θ 
Horizontal thrust: 



















Table 4.1に、DFの仕様をTable 4.2に、TVNの仕様をTable 4.3に示す。 
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Figure 4.11 Experimental setup of QDH equipped with TVN 
 
Figure 4.12 Section of TVCS 
 
Table 4.1 Specifications of QDH with TV 
Span of DF 481 [mm] 
Height 150 [mm] 






LiPo 4 Cell × 2 
(35 C, 3300 mAH) 
For radio 
Control 
LiPo 2 Cell × 1 

















Table 4.2 Specifications of DF 
Outer diameter (Max.) 83 [mm] (1) 
Inside diameter 70 [mm] (2) 
Length 58 [mm] (7) 
Diameter of impeller 68 [mm] (3) 
Number of blades 6  






ESC 45 [A]  
 
Table 4.3 Dimension of TVN 
Outer diameter (Max.) 80 [mm] (5) 
Inside 
diameter 
Inlet 62 [mm] (4) 
Outlet 60 [mm] (6) 
Length 87 [mm] (8) 
 
Table 4.4 Experimental conditions 
Environment Indoor 
Area 4 [m] × 8 [m] 
Altitude 1.5 [m] 
Speed Constant 
Motion Straight line 
 
4.3.2 フライトコントローラおよびRC装置 
フライトコントローラには Ardu Pilot Mega(APM)を用い、ファームウェア
はオープンウェアである ArduCopter を用いた。APM には 4 種のセンサ（ジャ
イロ 3 軸，加速度 3 軸，地磁気 3 軸，気圧）が内蔵され、GPS モジュールを外
装して機体を制御している。またテレメトリ装置(XBee)を介して地上の PC と
接続する。PC にはオープンウェアである Mission Planner(MP)を用いフライト
ログの記録や制御パラメータの設定を行う。無線操縦(RC)装置は、8 チャンネル
機（日本遠隔制御社：送信機 XG8, 受信機 RG831B）を用い、そのうち 7 チャ
ンネル（ESC: 4ch, VTN: 2ch, Flight Mode: 1ch）を使用する。TVN は Figure 
4.13 で示すように 8 個のサーボモータで駆動するが、4 組の Y ハーネスリバー




サと送信機のミキシング機能によって X 型の同位相動作を実現している。RC 装
置の設定を Table 4.5, Table 4.6 に示す。また制御系は消費電力が大きくなるた
め別電源とした。 
 
Figure 4.13 Layout of servo motor for TVN 
 
Table 4.5 Servo motor name for TVN 
(RC Ch.)  (Aux2) (Aux3) 
DF No. X Axis  Y Axis  
1 1X 1Y 
2 2X (Reverse) 2Y (Reverse) 
3 3X 3Y 
4 4X (Reverse) 4Y (Reverse) 
 





High Position (%) 























ノーマルモードでは TVN を固定し、通常の QDH として動作する。スキッドモード








4.7 で示し、各フライトモードモードの制御信号の流れを Figure 4.14, Figure 4.1５で
示す。 
Table 4.7 Operation in flight mode 
Operation Item Flight Mode Normal Skid 
QDH 
Roll Manual Automatic 
Pitch Manual Automatic 
TVN 
Forward/Backward Automatic Manual 
Right/Left Automatic Manual 
 
 
Figure 4.14 Flow of normal flight mode 
 
 























































にフレームの歪みやノズルの変形が生じていると判断し、同仕様の 2 号機を試作した。 













試作 1 号機を用い屋内で、以下の手順で 4 項目の飛行実験を行う。 
飛行試験 1 (Ex.1) : ノーマルモードでの飛行（折り返し飛行） 
飛行試験 2 (Ex.2) : モータ出力が飽和した飛行 
飛行試験 3 (Ex.3) : ヨー制御が不能になる飛行 
飛行試験 4 (Ex.4) : 横風に対する飛行 






え、調整精度も QRH に較べて高い精度が必要であった。特に以下の二つの項目、 
・DF 取付位置の垂直精度 
・各 TVN 位相について、ボールリンケージ調整による同期精度には 
細心の注意が必要であった。 
また、制御系パラメータの調整についても同様に微調整が必要であった。 





4.4.1 飛行試験 1 (Ex.1)  
飛行試験 1 における姿勢傾き角の時間遷移を Figure 4.18 で示す。同図より時間
の経過と共にロールとピッチの変化が観察でき、折り返し時に傾き角が若干大きくなる
傾向がわかる。 





Figure 4.18 Attitude angle for Eｘ．1 
 
4.4.2 飛行試験 2 (Ex.2) 




ために行い、Figure 4.19 に一部の ESC 出力が飽和する時の様子を示す。ESC 出
力が飽和すると、反トルク制御が不十分となり Yaw が制御不能になっていく。 
 







4.4.3 飛行試験 3 (Ex.3) 
Figure 4.20 および Figure 4.21 は同時進行の遷移グラフであり、Figure 4.20 は
機体の姿勢角遷移を示し、また Figure 4.21 は ESC への出力を示している。Figure 
4.20 より若干のオフセット角はあるが、ノーマルモードからスキッドモードへの切換で姿
勢角の変動が大幅に減少している様子がわかる。また Figure 4.21 で、Srv1 と Srv2





Yaw 軸制御が大きく影響を受け、墜落時も Yaw が不安定になり制御不能に陥ってい
る。 
Figure 4.20 Attitude angle for Ex. 3 





Figure 4.21 Output to ESCs for Ex. 3 
 
4.4.4 飛行試験 4 (Ex.4) 






















Figure 4.19 および Figure 4.21 から推力マージンについて考察する。機体重量
に対し DF に必要とされる合計推力の比を推力マージンとする。まず通常の舵制御に
は増加側 DF で 1.5 倍程度が必要と思われる。さらに、TVN の傾き角にしたがって
DF の推力は揚力と水平方向に分かれるため、推力ロスが発生する。これも 1.5 倍程
度が必要と思われる。Yaw 軸のコントロールや反トルクを相殺するために必要な Yaw
軸上の慣性モーメントはインペラの重量と角加速度に依存する。重量を較べると QRH
のロータは DF のインペラの 1.5 倍程度である。これら３つのマージン係数は同時に引
き起こされないが、2 つの要素が同時に生ずることを考慮せねばならない。したがって、
推力マージンは 1.5 の 2 乗で 2.25 倍程度が必要である。 
安定したホバリング時の電流と消費電力を Table 4.8 に示す。DF の最大出力時の
電流は 160[A]なので、1/2 程度の出力でホバリングしているが、マージンは 2 倍となり





Table 4.8 Power Consumption at the hovering  
Current 80 [A] 
Voltage of Battery 14.8 [V] 




本研究で提案している他の 2 方式と比較するため同仕様の 2 号機を試作し、追加
実験を行った。屋外で Roll（左右）方向に折り返し運動させ、Roll と Pitch の姿勢角
の変化を Figure 4.23 および Table 4.9 で示す。 





































Figure 4.23 Attitude angle of Ex. 5 
 
Table 4.9 Statistical comparison of angle in Ex. 5 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal -1.12 7.52 14.99 -13.66 28.65 
Skid -0.04 1.20 5.61 -2.46 8.07 
Ratio  0.160   0.282 
Pi
tc
h Normal -1.34 2.59 7.25 -8.79 16.04 
Skid 0.00 0.79 3.18 -2.31 5.49 
Ratio  0.304   0.342 
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置を維持する (Figure 5.1, Figure 5.2)。屋外で無風状態は殆ど無いため、QRH
は常時機体を傾けて飛行している。 
Figure 5.1 QRH 
 












ルトロータ機構(Tilting Mechanism for Rotor; TMR)を適用することが容易であ
る。クアッドティルトロータヘリコプタ(Quad Tilt Rotor Helicopter; QTRH)を





維持が可能である(Figure 5.4)。QTRH は TMR が使用されるとき偏向角度に従
って揚力が減少する。そのためフライトコントローラは全体のロータ回転数を
上げて揚力を補償する必要がある。また屋外環境では強風も予想されるため、















Figure 5.3 Tilt axis of QTRH 
 
Figure 5.4 QTRH under crosswind 
 
5.2.1 クアッドロータヘリコプタ 
本研究では「X」タイプの QRH を用い、各ロータを TMR 構造にする。各ロ
ータは反トルクを生じるため、回転方向を時計回り(CW; Clock Wise)と反時計
回り(CCW; Counter Clock Wise)に各 2 個設定し反トルクを相殺している。対角
のロータは同方向に回転する(Figure 5.5)。 
 
Figure 5.5 Rotation direction of rotors 
Traveling 
Direction 












Figure 5.6 Structure of TMR 
 
Figure 5.7 Assembled TMR 
 
5.2.2 ティルトロータ機構 
TMR はサーボモータから平行リンクによって駆動される(Figure 5.6, Figure 
5.7)。そして 4 個のサーボモータは RC 送信機から 2 チャンネル分の信号で制御





 =  sin        (5.1) 
 =  cos        (5.2) 
 
Figure 5.8 Orthogonal components of total thrust 
Thrust T 
θ 
















案した他の 2 方式[2][5]と較べて簡単なため、機体重量の増加は僅かである。 
TMR は次のような 2 つの偏向制御方法が考えられ、推力偏向による効果が異
なる。 
・逆相方式 (Figure 5.9，スキッド効果；直進運動) 
・同相方式 (Figure 5.10，Yaw 効果；回転運動) 
本研究では TMR の偏向制御に逆相方式を採用し、実験機を試作して飛行試験





体姿勢を維持する。この時オペレータは RC 送信機から TMR の推力偏向を所望
の方向へ操作する。高度維持機能の制御フローを Figure 5.11 で示す。 
 








Figure 5.10 Resultant vector of impellent with TMR 
(In-phase) 
 
               







本研究では、QRH の水平姿勢を維持するために TMR を装備した QTRH を試
作した。そして屋内で飛行実験を行い(Figure 5.12)、横風等の外乱に対する飛行





































Figure 5.12 Scene of experiment 
 
Figure 5.13 Experimental setup of TMR-equipped QTRH 
 




発した QTRH は、通常の QRH に TMR を追加した構造であり、電動機のため
TMR には DC ブラシレスモータ、電子速度制御装置 (ESC; Electric Speed 
Controller)およびサーボモータが装備される。 
QTRH のフレーム構成は全方向へ移動が可能で構造も簡単な「X」タイプ 









Table 5.1 Specifications of QTRH 
Span of rotor 610 [mm] 
Height 120 [mm] 








LiPo 3 Cell 
(35 C, 2450 mAH) 
For radio 
Control 
LiPo 2 Cell 
(25 C, 350 mAH) 
 
Table 5.2 Specifications of TMR 
Rotor 
APC Slow Flight 
11 x 4.7 [inch] 
Motor 
NTM 28-26 
kV:1000 [rpm/V], 235 [W] 
Servo 
motor 
JR Propo DS359HV 
3.5 [kg-cm], 0.2 [s/60°], 6[V] 
ESC Turnigy Multistar 20 [A] 
 
Table 5.3 Experimental conditions 
Environment Indoor 
Area 4 [m] × 8 [m] 









御を行い、Ardu Pilot Mega (APM) を用いている。APM はオープンアーキテク
チャであり、回路およびソフトウェアが公開されている。APM のファームウェ
アには ArduCopter、地上 PC には Mission Planner (MP)を用いる。APM には
4 種類のセンサ(3 軸ジャイロ、3 軸加速度、3 軸磁気および気圧)が内蔵され、
GPS モジュールも追加装備している。フライトコントローラの各種情報はリア








装置は 14 チャンネルのシステム(XG14、RG731BX、XB1-CV4、JR Propo 社)
を用い、そのうち 7 チャンネルを使用する。操縦に 4 チャンネル、TMR 操作に
2 チャンネル、フライトモード設定に 1 チャンネルを用いた。4 つの TMR は構
造が同じで、90°毎に割り当てる(Figure 5.14)。受信機からサーボモータへの信
号は 2 分配および逆転設定が必要であるが、Table 5.4 で示すように XBus シス
テムで実現している。スキッドモードモードではオペレータの操縦操作は RC 送
信機で 45°のベクトル変換が成され、2チャンネルの信号に合成して送信される。
RC 送信機のミキシング設定を Table 5.5 で示す。またサーボモータの電力消費
が大きいためバッテリは制御用と動力用を搭載する。 
 
Figure 5.14 Layout of servo motor for TMR 
 
Table 5.4 Servo motor name for TMR 
RC Channel  Aux2 Aux3 
Rotor Axis 1-2 Axis  3-4 Axis 
Rotor 
No. 
1 XBus 7-1  
2 XBus 9-1  
3  XBus 7-2 (Reverse) 















High Position (%) 
Low Position (%) 
1 Roll > 1-2 Axis 
Down -100 
Up -100 
2 Pitch > 3-4 Axis 
Left +100 
Right +100 
3 Pitch > 1-2 Axis 
Down +100 
Up +100 





フライトモードは次の 3 つを用意し、必要に合わせて切り換える。 
・マニュアルモード : 離着陸に用いるモード(姿勢安定制御) 
・ノーマルモード  : QRH と同じ通常モード(高度維持制御) 
・スキッドモード  : TMR を用いる滑走モード(高度維持制御) 
本研究では TMR の制御に逆位相型を用いる。QTRH は姿勢安定制御および高
度維持制御の 2 つの自動制御が支えている。飛行試験は高度維持制御がノーマ
ルモードおよびスキッドモードで用いられる。Figure 5.19 および Figure 5.20 で
制御フローを示し、Table 5.6 で舵操作を示す。 
 
Table 5.6 Operation in flight mode 
Operation item Flight mode Normal Skid 



























・飛行試験 1 (Ex.1) :  折り返し直線運動 
機体は 6m の定区間を高度 1.5m で前後に折り返し定速運動で飛行する。姿勢
変化をスキッドモードとノーマルモードで比較する(Figure 5.15)。ピッチ軸の姿
勢変化が観測される。 
・飛行試験 2 (Ex.2) :  円運動 
機首を前向きに保ち、高度 1.5m で直径 2.5m の円を定速運動で飛行する。姿
勢変化をスキッドモードとノーマルモードで比較する(Figure 5.16)。ロール軸と
ピッチ軸が同時に変化する状況で姿勢変化が観測される。 
・飛行試験 3 (Ex.3) :  横風テスト 
大型ファンによって発生させた横風に対し、ホバリングする際の姿勢安定性
を観測する。飛行試験は屋内で行い、ファンから機体までの距離は 2.5m、高度
は 1.2m、風速は 4m/s であった。姿勢変化をスキッドモードとノーマルモードで
比較する (Figure 5.17, Figure 5.18)。 
 
Figure 5.15 Flight pattern of Ex. 1 
6 m 
Alternating motion 





Figure 5.16 Flight pattern of Ex. 2 
 
Figure 5.17 Flight pattern of Ex. 3 
 

















・ノーマルモード ： QRH と同様に傾斜する飛行 
・スキッドモード ： 水平姿勢を維持する飛行 
 
5.4.1 飛行試験 1 (Ex.1): 折り返し直線運動 
飛行試験 1 におけるロールとピッチの姿勢角および角加速度の変化を Figure 
5.21, Figure 5.22 および Table 5.7, Table 5.8 で示す。二つの図から機体の姿勢角お
よび角速度において期待通りの時間変化が観測できる。2 つのフライトモードの















ESC      Motor 
Attitude stabilization 
（Automatic） 


















ESC    Motor 
Fixed 
Figure 5.19 Flow of normal flight 




Figure 5.21 Attitude angle of airframe in Ex. 1 
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Table 5.7 Statistical comparison of angle in Ex. 1 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal -0.21 1.96 7.29 -7.59 14.88 
Skid 0.04 0.71 2.57 -1.94 4.51 
Ratio  0.364   0.303 
Pi
tc
h Normal -0.30 8.00 17.55 -20.16 37.71 
Skid 0.02 2.37 4.57 -4.58 9.15 
Ratio  0.296   0.243 
Ratio = Skid / Normal   Range = Max. – Min.   [Unit: ]  
 
Table 5.8 Statistical comparison of angular velocity in Ex. 1 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal 0.04 7.63 31.11 -34.92 66.04 
Skid -0.15 5.20 17.91 -21.45 39.36 
Ratio  0.681   0.596 
Pi
tc
h Normal -0.12 12.85 43.88 -51.33 95.21 
Skid 0.01 4.97 18.85 -17.09 35.94 
Ratio  0.386   0.378 
Ratio = Skid / Normal   Range = Max. – Min.  [Unit: /s] 
 
5.4.2 飛行試験 2 (Ex.2): 円運動 
試験飛行 2 におけるロールとピッチの姿勢角および角加速度の変化を Figure 
5.23, Figure 5.24 および Table 5.9, Table 5.10 で示す。これらの図から機体の姿勢
角および角速度において期待通りの時間変化が観測できる。2 つのフライトモー
ドの違いは明らかで、標準偏差の比較において姿勢角で約 3.8 倍、角速度で約 2.9
倍の違いがある。 
 




Figure 5.23 Attitude angle of airframe in Ex. 2 
  Figure 5.24 Angular velocity of airframe in Ex. 2 
 
Table 5.9 Statistical comparison of angle in Ex. 2 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal -0.07 6.25 15.08 -14.24 29.32 
Skid 0.05 1.65 3.82 -3.68 7.50 
Ratio  0.263   0.256 
Pi
tc
h Normal -0.12 5.33 10.83 -13.86 24.68 
Skid 0.02 1.39 2.88 -3.14 6.02 
Ratio  0.261   0.244 
Ratio = Skid / Normal   Range = Max. – Min.   [Unit: ]  
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Table 5.10 Statistical comparison of angular velocity in Ex. 2 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal 0.12 13.71 45.78 -43.95 89.73 
Skid -0.14 4.61 12.49 -12.79 25.27 
Ratio  0.337   0.282 
Pi
tc
h Normal -0.32 11.72 34.98 -38.22 73.20 
Skid -0.02 4.26 13.00 -10.05 23.05 
Ratio  0.363   0.315 
Ratio = Skid / Normal   Range = Max. – Min.  [Unit: /s] 
 
5.4.3 飛行試験 3 (Ex.3): 横風テスト 
試験飛行 3 におけるロールとピッチの姿勢角および角加速度の変化を Figure 
5.25, Figure 5.26 および Table 5.11, Table 5.12 で示す。２つのグラフから機体の姿
勢角および角速度において期待した傾向は見られるが他の飛行試験ほど明らか
な差は無い、標準偏差の比較において姿勢角で約 2.4 倍、角速度で約 1.2 倍の違
いがある。 
 
Figure 5.25 Attitude angle of airframe in Ex. 3 
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  Figure 5.26 Angular velocity of airframe in Ex. 3 
 
Table 5.11 Statistical comparison of angle in Ex. 3 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal 0.08 2.70 8.17 -11.73 19.90 
Skid 0.00 1.22 4.82 -2.97 7.79 
Ratio  0.453   0.392 
Pi
tc
h Normal -1.73 3.95 14.00 -19.61 33.61 
Skid 0.00 1.51 6.84 -8.05 14.89 
Ratio  0.381   0.443 
Ratio = Skid / Normal   Range = Max. – Min.   [Unit: ]  
 
Table 5.12 Statistical comparison of angular velocity in Ex. 3 
 Mean Std. Dev. Max. Min. Range 
R
ol
l Normal -0.75 14.51 56.33 -42.18 98.51 
Skid 0.13 11.35 35.50 -31.29 66.80 
Ratio  0.782   0.678 
Pi
tc
h Normal 0.00 14.51 69.98 -54.69 124.66 
Skid 0.09 13.40 40.25 -35.57 75.82 
Ratio  0.923   0.681 
Ratio = Skid / Normal   Range = Max. – Min.  [Unit: /s] 
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・推力機構を Ducted Fun (DF)に変更し、DF はベクターノズルで推力偏向
する Quad Ducted fun Helicopter (QDH) 
・QRH の各ロータに Tilt 機構を付加し、1 軸のみ偏向する Quad Tilt Rotor 
Helicopter (QTRH) 
何れの方式も一長一短があるため、利用目的に合わせた最適な方式を検討す
る。さらに QDH および QTRH の実験機を試作し、実験飛行によりその効果を



















第 5 章では、QRH に TMR を付加し、推力偏向機能を持たせた QTRH を提
案した。機体を傾けずに飛行が可能となる事を目的に実験機体を試作し、3 種の
飛行試験を行った。実験結果から目的がほぼ達成されていることを確認した。先























 Table 6.1 Comparison of three methods 
Comparison item Extra Thruster for QRH 
Thrust Vectoring 
Nozzles for QDH 
Tilting Rotor 
for QRH 
Skid Effect ○ ◎ ◎ 
Robustness of 
Crosswind ◎ 〇 △ 
Structural 
simplicity △ × ○ 





Flight duration 4 min. 2 min. 5 min. 








Cost △ × ○ 
Lightweight × △ ○ 





























本研究で試作した実験機は、Figure A.1 で示すような制御系で構成される。 
 
 
Figure A.1 実験機の制御系 
 
 
Figure A.2 APM 2.6 
 
機体に搭載されるフライトコントローラは機体の姿勢制御、高度制御および位置制
御を行い、Ardu Pilot Mega (APM) 2.6（米国 3D Robotics 製，Figure A.2）を用い
る。APM はオープンアーキテクチャ，オープンソースであり、回路およびソフトウェアが





















・ArduPlane  （飛行機用） 
・ArduCopter （ヘリコプタ用） 
・ArduRover  （自動車用） 
本研究では APM のファームウェアに ArduCopter Ver. 3.1 をインストールし、
Quad で X 型に設定して使用する。 
APM には次の 4 種類のセンサが内蔵されている。 
・3 軸ジャイロ （角加速度を検出、積分にて角速度と角度を計算） 
・3 軸加速度 （重力加速度の検出で水平が検出可能） 
・3 軸地磁気 （機体が傾斜しても正確な方位を検出） 
・気圧       (離陸点からの相対高度を検出) 
さらに外部センサとして次の 3 種類がオプションで接続可能である。 
・GPS   （絶対位置を検出、3 軸地磁気センサを搭載するタイプもある） 
・超音波 （５ｍ以下の対地高度を計測） 
・フロー  （画像の流れから移動方向を検出） 
オプションセンサは GPS に地磁気センサを搭載したタイプのみ用いる。磁気センサ
を APM の外部に設置することで、電流による電磁誘導を軽減する事ができる。 
フライトコントローラにはテレメトリ機能が有り、各種情報をリアルタイム（10Hz）で地
上 PC へ無線伝送され、通信装置には Digi International 社の XBee Pro ZB  
(2.4GHz 帯 XBee)を用いている。 
通信機能としては次の 3 種類を内蔵している。 
・USB    (com port 互換) 
・テレメトリ （2.4GHｚ帯 XBee または 920MHz 帯，com port 互換） 
・I2C     （外部モジュールとの通信） 
また内蔵のジャイロセンサを利用してジンバル装置の制御も可能であるが、昨今流













地上局 PC にはグランドステーション用のソフトウェアとして Mission 
Planner (MP) 1.3 を用いた。MP もオープンソースであり、主な機能は次の通
りである。 
・APM へファームウェアをダウンロード (Figure A.3) 
・RC 操縦装置やセンサの校正 (Figure A.4) 
・APM の各種パラメータの設定 (Figure 4.5) 
・ログの記録および表示 (Figure A.6) 
・WayPoint の設定 (Figure A.7) 
フライトコントローラからのテレメトリによるログデータは地上 PC の MP
で GUI 操作できる。ログデータには、操縦情報、センサ情報および制御信号が
記録される。そのため PC にはテレメトリ用のトランシーバを USB 接続し、ド
ライバソフトウェアをインストールしておく。 











Figure A.4 Calibration for RC Transmitter 
 
 












Figure A.6 Display for Telemetry Data 
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